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© Anordnung zur Grenzschichtabsaugung und StoUgrenzschichtkontrolle fur ein Flugzeug 

© Anordnung zur Grenzschichtabsaugung und StolS- 
grenzschichtkontrolle fur ein Flugzeug, mit einer Flug- 
zeugstruktur, deren AulSenhaut an den stromungskriti- 
schen Stellen absaugbare Flachen aufweist, denen man 
fur die Laminarhaltung der Grenzschicht Luft der Grenz- 
schichtstromung absaugt, mit wenigstens einem luftat- 
menden Triebwerk, das mit geeigneten Mitteln an der 
Flugzeugstruktur befestigt ist und das iiber eine Leitungs- 
verbinduhg mit einer der absaugbaren Flachen verbun- 
den ist, dadurch gekennzeichnet, dalS im offenen Quer- 
schnitt (6) des Triebwerkes (5) wenigstens eine Strahl- 
Pumpe (7) angeordnet ist, die durch einen im Triebwerk 
(5) umgesetzten Treibstrahl (8) der Luft angetrieben wird. 
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v DE 198 

1 

Beschreibung 

[0001] Die Erflndung bezieht sich auf eine Anordnung zur 
Grenzschichtabsaugung an den stromungskritischen Stellen 
der AuBenhaut eines Flugzeuges gemafi dem Anspruch 1. 5 
[0002] Eine bekannte Vorgehensweise zur Reduzierung 
aerodynamischer Reibungswiderstande wird durch die Ab- 
saugung der aerodynamische Flachen umgebende Grenz- 
schicht erreicht, wofiir dem Fachmann einscblagige Losun- 
gen gelaufig sind. 10 
[0003] Aus der DE-AS 12 80 057 ist es bekannt, daB man 
zur Absaugung eines Flugzeugtragfliigels entsprechende 
Saugleitungen an eine Saugquelle im Inneren des Flugzeu- 
ges anschlieBt, wobei der Druckschrift keine naheren Anga- 
ben zur Funktion der Saugquelle zu entnehmen sind. Der ge- 15 
nannten Druckschrift kann man auch nirgends ein Hinweis 
entnehmen, wonach man an anderer Stelle eines Flugzeuges 
diverse Saugquellen vorsehen konnte, mit denen man eine 
wirtschaftliche Grenzschichtabsaugung unter Ausnutzung 
der traditionell gebundenen Energieressourcen eines F!ug- 20 
zeuges gewahrleisten wiirde. 

[0004] Ferner wird in der DE 1 97 20 069 A 1 ein Bypass- 
Triebwerk vorgestellt, bei dem in der Wandung des oberen 
Gehausebereiches eine Kammer integriert ist. Innerhalb die- 
sem Abschnitt sind der AuBen- und die Innenwandung 25 
durchgehende Offnungen eingearbeitet, durch die in den 
Bypass-Kanal des Triebwerkes eine Luftmenge (an Grenz- 
schicht oberhalb des Triebwerkgehauses) abgesaugt wird. 
Dabei wird durch den Uberschall-Bypass-Strahl, der infolge 
der SaugwirkUng des Trieb werk-Gebiases (fan) den Bypass- 30 
Kanal passiert, am (sogenannten) FAN-Austritt eine Ejek- 
tor-Wirkung erreicht, wodurch ein Unterschall-Ejektor- 
Strahl der liber die Kammeroffnungen in den Bypass-Kanal 
ansaugten Luftriienge (der Grenzschicht) einsetzl, der ge- 
rheinsam mit dem Bypass-Strahl am Fan-Austritt ausgebla- 35 
sen wird, Nach dieser Losung wird der Unterschall-Ejektor- 
Strahl den Uberschall-Bypass-Strahl umhullen, wodurch 
man sich eine Reduzierung des Strahllannes des Triebwer- 
kes verspricht, 

[0005] Man kann aber davon ausgehen, daB kein Vorbild 40 
dafiir bekannt ist, eine Saugquelle bereitzustellen, die eine 
wirtschaftliche Grenzschichtabsaugung mit den als Treib- 
strahl umgesetzten Luftmassen innerhalb eines (groBen) luf- 
tatmenden Triebwerkes realisiert. 

[0006] Auch die vorgenannte DE 1 97 20 069 Al gibt dar- 45 
fiber keine Auskunft, da sich die dort vorgeschlagene Lo- 
sung alleih auf die Absaugung einer in umittelbarer Umge- 
bung der Gehauseoberflache eines Triebwerkes strdmenden 
Grenzschicht festlegt, also sich deflnitiv auf eine abzusau- 
gende Oberflache mit geringerer effektiver Saugflache be- 50 
zieht. 

[0007] Ihre Verwendung zur StoBgrenzschichtkontrolle 
unter gleichzeitiger Beriicksichtigung einer notwendigen 
Steigerung der aufzubringenden Saugleistung infolge meh- 
rerer der Saugquelle anzuschlieBender und lokal verteilter 55 
abzusaugender aerodynamischer Flachen scheint fragwiir- 
dig. 

[0008] Den vorgenannten Druckschriften ist also nirgends 
ein Hinweis zu entnehmen, der dazu ftihren konnte, eine In- 
stallation der Verbindungsleitung(en) fur das Absaugesy- 60 
stem (eines GroBraumflugzeuges) vorzusehen, mit dem man 
iiber nur kurze Entfernungen (von den unterhalb der abzu- 
saugenden aerodynamischen Flachen gelegenen Absauge- 
kammern bis zu einem groBen Triebwerk) tiberbriickt. 
[0009] Nach der DE 196 34 296 Al wird auBerdem die 65 
Moglichkeit eingeraumt, die Grenzschichtabsaugung bzw. - 
kontrolle auch bei anderen Teilen des Flugzeuges durch ent- 
sprechende pneumatische Verbindungen zum Absaugege- 
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blase (fan) des Triebwerks anzuwenden, wobei man daher 
(mit. anderen Teilen des Flugzeuges) den Tragflugel, den 
Rumpf und das Leitwerk vordenkt. Uber die Umsetzung 
dieser Absicht schweigt sich die Druckschrift aus, wobei 
man aber davon ausgehen darf, daB durch den (drucksehrift- 
lichen) Hinweis, wonach eine Leitungsverbindung (Sauglei- 
tung) von (allgemein) aerodynamisch angestromten bzw. 
umstromten Flachen eines Flugzeuges zu einem Triebwerk 
vorgeschlagen wird, dermaBen vorgeschlagene MaBnahmen 
damit von der Fachwelt als bekannt vorauszusetzen sind. 
Dieser Druckschrift vermag man aber keinen Hinweis dar- 
auf zu entnehmen, wonach vorgeschlagen wird, mindestens 
eine Strablpumpe im offenen Querschnitt des Triebwerkes 
anzuordnen, die durch einen im Triebwerk umgesetzten 
Treibstrahl der (mit dem Absaugegeblase angesaugten) Luft 
angetrieben wird. Auch wird dazu keine Anregung vermit- 
telt, die einem Fachmann dazu AnlaB genug bieten wurde, 
eine derartige MaBnahme vorzusehen. Die Aufmerksamkeit 
des Fachmanns, der sich mit MaBnahmen der Grenzschicht- 
beeinftuBung befaBt, wird sich doch eher darauf beziehen, 
wonach er beim Betrachten der DE 1^96 34 296 Al zunachst 
einen Vergleich von deren Losung mit Triebwerken heutiger 
Verkehrsflugzeuge anstellen wird. Nach seinem Verstandnis 
wird er feststellen, daB nach dieser Druckschrift der Nasen- 
bereich (Vorderkantenbereich) des Triebwerkgehauses 
kreisumfanglich mit Kriimmungen, Ecken, Senken und 
Kanten versehen ist, wodurch sich eine turbulente Stromung 
einstellen wird, die den aerodynamischen Widerstand er- 
hoht, Nach seinen Erfahrungen muBte dieser Bereich sehr 
glatt, eben und frei von Kanten und Ecken gestaltet sein, um 
einen gunstigen aerodynamischen Widerstand zu erzielen, 
um in diesem Bereich das Risiko der Entstehung voh Turbu- 
lenzen (Verwirbelungen) ganz gering zu halten. AuBerdem 
wird dieser Fachmann dieser Druckschrift entnehmen, daB 
die Saugluft, die (bspw. nach der Fig, 3 der Druckschrift) in 
(sogenanntc) Lufl-Absaugcoffnungen eingcsaugl wird, die - 
infolge eines vorhandenen Unterdrucks - uber (sogenannte) 
Lufl-AuslaBschlitze vom Absaugegeblase in den Ansaugbe- 
reich des Triebwerks gesaugt wird und danach auf die Blatt- 
spilzen des Blasers (Propeller des Absaugegeblases) trifft. 
[0010] Diese MaBnahme kann, da es sich um einen insta- 
tionaren Zustand handelt, (bei realer Umsetzung der MaB- 
nahme) zu ungewollten Vibrationen und [wegen der Trag- 
heit der {langsam einsfromenden) abgesaugten Luft der 
Grenzschicht in den Ansaugbereich des Absaugegeblases) 
zu Stromungsablosungen an den Blattspitzen fuhren, die die 
Lebenserwartung des Triebwerkes nachteilig beeinfiuBen. 
Weil nach dieser Druckschrift lediglich in einem Trieb- 
werksbereich geringen Druckes die Wandung des Trieb- 
werkgehauses luftdurchlassig (poros) ausgefuhrt wird und 
gleichfalls die Verbindung mit einem abzusaugenden Fla- 
chenbereich vorgeschlagen wird, bleibt diesem Fachmann 
nach seinen Uberlegungen nur festzustellen, daB nach vor- 
liegendem Sachverhalt die erforderliche Steuerung (Rege- 
lung) eines Grenzschichtabsaugesystems vollig unbei-iick- 
sichtigt gelassen wird, Wie vorher angedeutet, es werden - 
gerade bei poros ausgelegten Wanden - instationare Zu- 
stande auftreten, die besonders im nicht aktiven Falle (das 
heiBt: in den Flugphasen, wo keine Laminaritat durch Ab- 
saugung der Grenzschicht angestrebt wird) von nachteiligen 
Effekten begleitet sind. 

[00U] Weiterhin wird nach der DE 44 34 437 Al nun die 
Nutzung einer Strablpumpe fur ein Vakuumtoilettensystem 
in einem Flugzeug vorgestellt, Nach dieser Druckschrift 
wird zwar die Arbeitsweise einer Strahlpumpe deutlich, der 
Zusammenhang mit einer Grenzschichtabsaugung ist aber 
nicht erkennbar. AuBerdem wird nach dieser Losung keine 
vorhandene Unterdruckquelle genutzt, sondern es muB zu- 
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satzlicb Triebwerkszapfluft (hochenergetisch) als Treib- 
strahl eingesetzt werden, die dem inneren Triebwerkskreis 
entnommen wird, was wiederum den spezifischen TVeib- 
stoffverbrauch des Flugzeuges nachteilig beeinfluBt. 
[0012] Die DE 196 17 952 Al verwendet auch eine 5 
Strahlpumpe zur Absaugung der gestorten Grenzschicht, 
wobei diese Losung die Verwendung von Kabinenluft bzw. 
alternativ auch der Triebwerkszapfluft als Treibstrahl vor- 
schlagt. In beiden Fallen handelt es sich um die Nutzung von 
zusatzlich der Strahlpumpe als Treibstrahl zugefuhrten to 
Energieressorcen. Nach dieser Druckschrift wird kein Be- 
zug zur Nutzung der idealtypischen Stromungsbedingungen 
an einem Triebwerk vorgeschlagen. Es wird lediglich die al- 
ternative Nutzung der (hochenergetischen) Triebwerkszapf- 
luft als Treibstrahl angegeben, die (aus dem Blickwinkel ei- 15 
nes Energetikers) aber mit zusatzlichem Aufwand (also 
teuer) erkauft werden muB, 

[0013] Demzufolge liegt der Erfindung die Aufgabe zu- 
grunde, eine gattungsgemaBe Anordnung derart zu gestal- 
ten, daB mit ihr eine wirtschaftliche Grenzschichtabsaugung 20 
unter Ausnutzung der traditionell gebundenen Energieres- 
sorcen eines luftatmenden Triebwerkes und/oder gleicher- 
maBen eine StoBgrenzschichtkontrolle fur ein Flugzeug ge- 
wahrleistet wird. Die Anordnung soli fur die Grenzschicht- 
absaugung von aerodynamischen Flachen mit auch grofierer 25 
effektiver Saugflache unter Beriicksichtigung der zu erwar- 
tenden Steigerung aufzubringender Saugleistung geeignet 
sein, wobei sie nahezu wartungsfrei und ausfallsicher arbei- 
ten soil. 

[0014] Diese Aufgabe wird durch die im Anspruch 1 an- 30 
gegebenen MaBnahmen gelost. In den weiteren Anspriichen 
sind zweckmafiige Ausgestaltungen dieser MaBnahmen an- 
gegeben. 

[0015] Die Erfindung ist in einem Ausfiihrungsbeispiel 
anhand derZeichnungen naher beschrieben. 35 
[0016] Eszeigen 

[0017] Fig, 1 ein Bypass-Triebwerk - in Langsschnittdar- 
stellung - mil. im offerien Bereich angeordnel.cn Strahlpum- 
pen; 

[0018] Fig. 11 das Triebwerk nach Fig. 1 mit. Bereichsan- 40 
gabe fiir eine (in Fig. 12 gezeigte) Detaildarstellung D; 
[0019] Fig, 12 die Detaildarstellung D des Bypass-Trieb- 
werkes nach Fig. 11 ; 

[0020] Fig. 2a bis 2f die - in einer Querschnittsdarstellung 
angegebenen - vorbestimmte(n) Position(en) der lokal un- 45 
terschiedlich angeordneten Ejektorpumpe(n) imoffenen Be- 
reich (Bypass-Kanal und Hauptstromkanal); 
[0021] Fig. 3 die - in Langsschnittdarstellung gezeigte - 
Ausfiihrung der Strahlpumpe nach demDetailGl der Fig. 1; 
[0022] Fig. 4 die - in Langsschnittdarstellung gezeigte - 50 
Ausfiihrung der Strahlpumpe nach dem Detail C2 der Fig. 1 ; 
[0023] Fig. 5 das am Fliigel eines Flugzeuges befestigte 
Bypass-Triebwerk, das fiber (mindestens) eine Sauglei- 
tungsverbindung mit dem Saugbereich des Flugels verbun- 
den ist. 55 
[0024] Um den notwendigen Unterdruck, welcher fur die 
Grenzschichtabsaugung der strbmungskritischen Stellen 
oberhalb der perforierten AuBenhaut 2 einer (allgemein be- 
trachteten) Flugzeugstruktur 1 eines Flugzeuges erforder- 
lich ist, zu erzeugen, wird eine (den tatsachlichen Erforder- 60 
nissen angepaBte) Anzahl von Strahlpumpen 7 (Jet-Pum- 
pen) in ein (allgemein betrachtet.es) luftatmendes Triebwerk 
5 eingebaut. Der genaue Einbauort richtet sich nach dem 
Aufbau des Triebwerkes 5 und nach der gunstigsten Position 
fiir eine (Saug-)Leitungsverbindung 4, die den absaugbaren 65 
Flachen 3 (suction areas) und der (den) Strahlpumpe(n) 7 
angeschlossen ist. In der Fig. 5, auf die spater naher einge- 
gangen wird, ist dazu eine Darstellung der Anordnung zur 



Grenzschichtabsaugung und StoBgrenzschichtkontrolle fiir 
ein Flugzeug mit. dem am Fliigel 11 des Flugzeuges befesfig- 
tem Triebwerk 5, das uber die genannte (Saug-)Leitungsver- 
bindung 4 mit dem (den) der AuBenhaut 2 integrierten Saug- 
bereich(en) 3 des Flugels 11 verbunden ist, gezeigt. Dabei 
ist das Triebwerk 5 an einem Pylon 51 befestigt, das an der 
unteren Struktur des Flugels 11 fest aufgehangen ist. Im Pra- 
xisfall kann man und - auf die beispielhafte Ausfiihrung der 
namlichen Anordnung bezogen - wird man anstelle des (all- 
gemein betrachteten) luftatmenden Triebwerkes 5 ein By- 
pass-Triebwerk einsetzen, weshalb im weiteren die Bezeich- 
nung: "Bypass-Triebwerk" fur das in alien Figuren betrach- 
tete Triebwerk 5 verwendet wird. 

[0025] Aus dem Langsschnitt eines in der Fig. 1 darge- 
stellten Bypass-Triebwerkes kann man den (fiir die weitere 
Beschreibung der Anordnung zur Grenzschichtabsaugung 
und zur StoBgrenzschichtkontrolle benotigten) prinzipiellen 
Triebwerk-Aufbau ersehen. 

[0026] Dieser Aufbau beschranlct sich auf die Darstellung 
eines Triebwerkgehauses 12, eines - entlang der Mittelachse 
13 (des Triebwerkes 5) angeordneten - Wellenbereiches 121 
mit anschlieBendem Abgaskegelbereich [genauer: Welle zur 
(naher in Fig. 12 gezeigten) Turbinen-Baugruppe 23 mit an- 
schlieBender Abgaskegel-Darstellung], eines am vorderen 
Abschnitt des Wellenbereiches 121 befestigten Triebwerk- 
geblases 17 (fan) und eines Mantels 122, der im Inneren des 
Triebwerkes 5 dem Triebwerkgehause 12 und dem Wellen- 
bereich 121 zwischenlagert. Ein - nicht den vollstandigen 
often Querschnitt des Triebwerkes 5 (aus)fiillender - Ab- 
standhalter 24 (das heiBt: eine auf geeignete Art und Weise 
triebwerksintern befestigte Stiitze) halt den Mantel 122 ge- 
geniibcr dem Wellenbereich 121 auf Distanz, wodurch der 
Mantel 122 gegenuber der inneren Oberfiache des Trieb- 
werkgehauses 12 ebenso beabstandet ist. Auf diese Ele- 
mente-Anordnung werden die weiteren Ausfiihrungen sich 
fortlaufend beziehen. 

[0027] Durch die (vorgeschilderte) ubliche Elemente- An- 
ordnung fiir ein Bypass-Triebwerk schlieBen das Triebwerk- 
gehause 12 und der Mantel 122 einen Bypass-Kanal 18 (Ne- 
bcnslronikanal) und auRerdem der Mantel 122 und der Wel- 
lenbereich 121 einen Hauptstromkanal 19 (HeiBgaskanal) 
ein, die beide offene Teilbereiche (des gesamten offcnen Be- 
reiches innerhalb des Bypass-Triebwerkes) sind und sich in 
Richtung der Mittelachse 13 des Bypass-Triebwerkes er- 
strecken. Dadurch wird die vom Triebwerkgebl ase 17 am 
Triebwerk-LufleinlaB 16 in den offenen Querschnitt 6 (in 
das Triebwerk-Innere) angesaugten (kalt.e) Luft durch den 
Mantel 122 in die beiden KanaTe aufgeteilt. Dabei durch- 
stromt den Hauptstromkanal 19 ein als "primary flow" be- 
zeichneter und den Bypass-Kanal 18 ein als "secondary 
flow" bezeichneter (Teil des) Treibstrahles 8, die beide aus- 
gangs der Kanale (ohne nahere Betrachtung der physikali- 
schen Vorgange) zu einer (nicht gezeigten) Schubdiise stro- 
men und von dort aus das Triebwerk 5 yerlassen. 
[0028] Im offenen Querschnitt 6 des (figurlich betrachte- 
ten) Bypass-Triebwerkes sind mehrere Strahl-Pumpen 7 
(allgemein: ist wenigstens eine Strahl-Pumpe 7) an vorbe- 
stimmten Einbauorten angeordnet, die durch einen im By- 
pass-Triebwerk umgesetzten Treibstrahl 8 (driving jet) der 
Luft angetrieben werden. Grundsatzlich sind folgende Ein- 
bauorte im offenen Querschnitt 6 des Bypass-Triebwerkes 
denkbar, die sich an den Stellen der gelegten Schnitte: Al- 
Al, A2-A2, A3-A3, Bl-Bl, B2-B2 befinden. 
[0029] Aus der Fig. 1 kann man ersehen, daB die Schnitt- 
stelle Al-Al den offenen Bereich 6 im Triebwerk-Luftein- 
laB 16, der dem Triebwerkgeblase 17 vorgelagert ist, um- 
faBt. Die Schnittstelle A2-A2 umfaBt den offenen Bereich, 
der dem Triebwerkgeblase 17 nachgeordnet ist und den An- 
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fangsbereich des Bypass-Kanals 18 betrifft, wogegen die 
Schnit.tsl.elle A3-A3 mil, den offcnen Bereich umfaBt, der 
den Ausgangsbereich des Bypass-Kanals 18 betrifft. 
[0030] Die Schnittstelle Bl-Bl umfaBt den offenen Be- 
reich, der dem Triebwerkgeblase 17 nachgeordnet ist und 
den Anfangsbereich des Hauptstrom-Kanals 19 [des Ein- 
trittskanales zur- in der Fig. 12 gezeigten - Verdichter-Bau- 
gruppe 20] betrifft, wogegen die Schnittstelle B2-B2 den of- 
fenen Bereich umfaBt, der den Ausgangsbereich des Haupt- 
stromkanals 19 (am - in der Fig. 12 dem Abstandhalter 24 
folgenden - Coreaustritt] betrifft. 

[0031] Die Luft wird am Triebwerk-LufteinlaB 16 (Trieb- 
werkseinlauf) mit dem genannten Triebwerkgeblase 17 
(fan) in den offenen Bereich des Triebwerkes 5 angesaugt, 
die infolge der Saugwirkung (des Triebwerkgeblases 17) mit 
dem Treibstrahl 8 der einsetzenden Saugstromung alle offe- 
nen Querschnitte 6 (alle offenen Zonen) des Triebwerkes 5 
durchwandert. Ein Vorbild daflir geben die (in der Fig. 1 be- 
sonders hervorgehoben) Abschnitte fur die Detailbereiche 
CI und C2, die in den Fig. 3 und 4 mit der angedeuteten 
Stromungsrichtung des (betreffenden) Treibstrahles 8 detai- 
lierter dargestellt sind. 

[0032] Die Strahlpumpen 7 werden - im wirklichen An- 
wendungsfall - (in Abtmngigkeit der abzusaugenden Luft- 
menge an Grenzschicht) im offenen Querschnitt 6 des Trieb- 
werkes S an den - in der Fig. 1 angegebenen - (vorbestimm- 
ten) Stellen angeordnet. Deren genauer Einbauort richtet 
sich nach dem (tatsachlichen) Aufbau des Triebwerkes 5 
und nach der gtinstigsten Position fur die anzuschlieBen- 
de(n) (Saug-)Leitungsverbindung(en) 4 an die betreffende 
Strahlpumpe 7, auf deren (konstruktive) Ausfuhrung hin- 
sichtlich der Fig, 3 und 4 spater eingegangen wird. Die An- 
zahl der Strahlpumpen 7 wird durch die insgesamt auBer- 
halb der AuBenhaut 2 der (beispielgewahlten) Tragflache 
111 (des Flilgels) abzusaugende Luftmenge bestimmt, die 
sich in Korreladon mit. der aus mehreren absaugbaren Fla- 
chen 3 gebildeten effektiven Gesamtabsaugflache befindet. 
[0033] Unter Bezugnahme auf die Fig. 1 wird in diese Ab- 
bildung ein Bereichsangabe integriert, die in der Fig. 11 ei- 
nen Detailbereich D abgrenzt, der in der Fig. 12 die (bei- 
spielbezogene) Detaildarsl.ellung des Triebwerkes 5 (des 
Bypass-Triebwerkes) nach der Fig. 1 offenbart. Diese De- 
la! ldarstellung D wurde zum besseren Verstandnis fiir die 
Anordnung wichtiger funkt.ioneller Elements bzw. funktio- 
naler Bereiche innerhalb des Hauptstromkanals 19 einge- 
fuhrt. Danach sind im offenen Querschnitt des Hauptstrom- 
kanals 19 eine (dem offenen Bereich an der Schnittstelle Bl- 
Bl) folgende Verdichter-Baugruppe 20, ein Diffuser-Raum 
21, eine Brennkammer 22 und eine Turbinen-Baugruppe 23 
angeordnet, die - in dieser gewahlten Reihenfolge - in Rich- 
fung des Ausgangsbereiches des Hauptstromkanals 19 in 
diesem Kanal liegen. Zwischen diesen funktionswichtigen 
Elementen bzw. Baugruppen des Triebwerkes 5verbleibt in 
Langsrichtung der Mittelachse 13 (das heiflt: zwischen ih- 
nen und der inneren Oberflache des Triebwerkgehauses 12 
bzw, der Oberflache des Wellenbereiches 121) ein offener 
Bereich, durch den der betreffende Treibstrahl 8 (primary 
flow) der Schubduse zustromt. 

[0034] In den Fig. 2a, 2b, 2c, 2d, 2e und 2f wird die defi- 
nitive Anordnung der Strahlpumpe(n) 7 im offenen Quer- 
schnitt 6 an den vorbestimmten Stellen nach (insbesondere) 
der Fig. 1 gezeigt. Davon betroffen sind die offenen Quer- 
schnittsbereiche an den vorgenannten Schnittstellen. 
[0035] An dieser S telle wird vorsorglich - und ungeachtet 
der nachfolgenden beschriebenen charakteristischen Anord- 
nurigen der Strahlpumpe(n) 7 - allgemein darauf hingewie- 
sen, daB der Einbau der Strahlpumpe(n) 7 grundsatzlich an 
jeder Stelle des Umfangs und an jedem Schnitt bzw. auf je- 



der Triebwerks-Ebene erfolgen kann. 
[0036] Im weiteren kann man aus den Fig, 2a, 2b, 2c die 
definitive Lage der Strahlpumpe(n) 7 und deren Fixierung 
an der inneren Oberflache der Wandung 11 des Triebwerk- 

5 gehauses 12 ersehen, die man an den Schnittstellen Al-Al, 
A2-A2 und A3- A3 gleichermaBen antrifft. Nach der Fig. 2a 
werden vier am kreisformigen Umfang der inneren Oberfla- 
che der Wandung 11 verteilte und zueinander gleichmaBig 
beabstandete Strahlpumpen 7 angeordnet, wobei sich immer 

10 zwei (in horizontaler und vertikaler Richtung angeOrdnete) 
Strahlpumpen 7 paarweise gegeniiber befinden. Nach der 
Fig. 2b wird nur eine Strahlpumpe 7 eingesetzt, die im (in 
vertikaler Richtung angeordneten) oberen Bereich am kreis- 
formigen Umfang der inneren Oberflache der Wandung 11 

IS (allein) flxiert ist. Nach der Fig. 2c sind (ahnlich dem Vor- 
bild nach der Fig. 2a) drei am kreisformigen Umfang der in- 
neren Oberflache der Wandung 11 und zueinander gleich- 
maBig beabstandete Strahlpumpen 7 fixiert, die gemaB dem 
figurlichen Querschnittsbild dermaBen zueinander beabstan- 

20 det sind, wonach die Strahlpumpen 7 zueinander den Seiten- 
abstand eines gleichmaBigen Dreiecks einnehmen bzw. 
(dann) an der Stelle des betreffenden Dreieck-Endpunktes 
fixiert sind. Dabei ist eine (von drei) Strahlpumpe(n) 7 an 
der nach Fig. 2b bezeichneten Stelle fixiert, wobei zwei 

25 Strahlpumpen 7 sich - gleichermaBen dem Vorbild nach der 
Fig. 2a - in horizontaler Richtung paarweise gegeniiberste- 
hen. 

[0037] Ferner kann man aus den Fig, 2d, 2e, 2f die defini- 
tive Lage der Strahlpumpe(n) 7 und deren Fixierung an der 

30 (dem Wellenbereich 121 zugewandten) inneren Oberflache 
des Mantels 122 ersehen, die man an den Schnittstellen Bl- 
Bl und B2-B2 gleichermaBen antrifft. Danach werden 
(wird) am kreisfSrmigen Umfang der inneren Oberflache 
des Mantels 122 nach der Fig. 2d vier umfanglich verteilte 

35 und zueinander gleichmaBig beabstandete Strahlpumpen 7, 
nach der Fig. 2e nur eine Strahlpumpe 7 und nach der Fig, 2f 
drei umfanglich verteilte Und zueinander gleichmaBig beab- 
standete Strahlpumpen 7 angeordnet. Die Anordnung der 
Strahlpumpe(n) 7 soli gleichermaBen nach den Vorbildern 

40 der Fig. 2a, 2b, 2c geschehen. 

[0038] Nachdem sich die vorangestellten Ausfuhrungen 
auf den (vorbestimmten) Einbauort der Strahlpumpe(n) 7, 
der den offenen Querschnitt 6 des (Bypass- )Triebwerkes 5 
quer zu dessen Mittelachse 13 umfaBt, im Bypass-Trieb- 

45 werb beschrahkten, wird nachfolgend auf die Installation 
und Funktion der Strahlpumpen 7 naher eingegangen. 
[0039] Dazu werden - wie aus der Fig. 1 ersichtlich - 
zwei (vorbestimmte) Abschnitte der Strahlpumpen-Installa- 
tion auserwahlt, die mit den Detail-Darstellungcn (genauer: 

so Detail CI und Detail C2) an den Schnittstellen Al-Al und 
B2-B2 korrelieren, welche die Fig. 3 und 4 abbilden. Diese 
Figuren bilden jeweils ein (im Endzustand) installierte 
Strahlpumpe 7 ab, wie sie dem offenen Querschnitt (einmal) 
nahe dem Triebwerkseinlauf oder (anderenfalls) nahe dem 

55 Ausgang des HeiBgaskanals des Bypass-Triebwerks instal- 
liert sind. 

[0040] Im weiteren werden zwei Ausfuhrungen der 
Strahlpumpe 7 vorgestellt. In der Fig. 3 wird der Abschnitt, 
der eine erste AusfUhrung der Strahlpumpe 7 betrifft, mit 

60 dem Detail CI abgebildet. Danach besteht die Strahlpumpe 
7 aus einer als Saugrohr ausgebildeten Saugleitung 10. Bei 
der Saugleitung 10 handelt es sich weitestgehend um ein frei 
gebogenes (Rohr-)Biegeteil, das nach der Fig. 3 rechtwink- 
lig gebogen ist. Ein erster abgewinkelter Rohrabschnitt des 

65 Biegeteiles wird (beispielsweise an der Schnittstelle Al-Al) 
endseitig durch die Wandung 11 des Triebwerkgehauses 12 
gefiihrt bzw, wird in das Triebwerkgehause 12 eingelassen. 
Dabei wird der Rohrabschnitt durch eine (dem Triebwerkge- 
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hause 11 ausgenommenen) Gehauseoffnung 9 gefuhrt (fest Strahlpumpe wird erreicht (bezweckt), daB der auBerhalb 

eingepaBt), wobei der AuBenbereich der Rohrwandung (im dem zweiten RohrabschniU des Biegeteiles entlang sl.ro- 

Lochquerschnitt) fest und dicht mit der Wandung des Trieb- tnende und am Ausgang der Saugleitung 10 vorbei stro- 

werkgehauses 11 verbunden ist. Diesem ersten Rohrab- mende Treibstrahl 8 durch seine kinetische Energie gleich- 

schnitt des Biegeteiles ist die (als Rohrleitung ausgefiihrte) 5 falls in der Saugleitung 10 einen Unterdruck erzeugt, wo- 

Leitungsverbindung 4 angeschlossen, welche mit geeigne- durch - wie vorbeschrieben - eine Luftstromung (der ober- 

ten MaBnahmen dem AnschluB installiert wird. halb der Tragflache 111 (wing) abgesaugten Saugluft 81 

[0041] Der zweite verbleibende (nicht befestigte) Rohrab- durch die Leitungsverbindung 4 (infolge der Saugwirkung) 

schnitt dieses (Rohr-)Biegeteiles steht (allgemein) gegen- einsetzt. 

iiber dem ersten Rohrabschnitt in einem Winkel, so daB er 10 [0046] Der triebwerksintem umgesetzte Treibstrahl 8 
(nach der Fig, 3) parallel zur Stromungsrichtung des Stro- sorgt demnach auf verschiedene Weise fiir den Unterdruck 
mungskanals liegt, wobei das freie Ende (der Endbereich in der Saugleitung 10 beider Strahlpumpen-Ausfuhrungen. 
101) dieses Rohr-Abschnittes in den offenen Querschnitt 6 Wahrend er bei der ersten Ausfuhrung der Strahlpumpe 7 
miindet. (nach dem in der Fig. 3 abgebildeten Details C) nur als den 
[0042] In fiktiver Verlangerung einer dem zweiten Rohr- 15 Rohrquerschnitt des Strahlrohres 15 durchstromende Teil- 
Abschnitt zuordbaren Rohrachse befindet sich an der Durch- menge dessen Ausgang verlaBt und mit seiner kinetischen 
trittsstelle der Wandung der Saugleitung 10 eine ihr einge- Energie (am Austrittsende des Strahlrohres IS) in der Sau- 
lassene Offnung 14. Dieser Offnung 14 ist ein (sogenanntes) gleitung 10 den Unterdruck zum Absaugen erforderlichen 
Treibstrohlrohr 15, das im (offenen) (Rohr-)Querschnitt der Unterdruck erzeugt - umstromt der im offenen Querschnitt 
Saugleitung 10 (freitragend) angeordnet ist und dessen 20 6 (bzw, im Bypass-Kanal 18 oder Hauptstromkanal 19) flie- 
Rohrachse (genau) auf der (vorgenannten) flktiv verlanger- Bende Massenstrom des Treibstrahles 8 bei der zweiten Aus- 
ten Rohrachse des zweiten Rohr-Abschnittes liegt, fest und funning der Strahlpumpe 7 (nach dem in Fig, 4 abgebildeten 
dicht angeschlossen. Dabei kann das Treibstrahlrohr 15 der Detail C2) den zweiten Rohrabschnitt des Biegeteils und er- 
namliche Offnung 14 (beispielsweise) fest eingepaBt wer- zeugt auf gleiche Weise in der Saugleitung 10 (ohne inte- 
den, dermaBen, daB der AuBenbereich der Wandung des 25 grietem Treibstrahlrohr 15) den zum Absaugen erforderli- 
Treibstrahlrohres 15 (im Lochquerschnitt der Offnung 14) chen Unterdruck. 

straff sitzt und gleichzeitig fest und dicht mit der Wandung [0047] Die vorgestellten Ausfiihrungen der Strahlpumpe 7 

der Saugleitung 10 verbunden ist. Das in gerader Richtung (gemaB dem Abbild der Detaile CI und C2) werden auf ahn- 

verlaufendes Treibstrahlrohr 15, das parallel der Stromungs- liche Art und Weise innerhalb des Hauptstromkanals 19 an 

richtung des Strornungskanals liegt, wird durch den offenen 30 den vorbestimmten Stellen (des nach Fig, 1 gelegten Schnit- 

Querschnitt des zweiten Rohr-Abschnittes gefuhrt und mlin- tes Bl-Bl und B2-B2) installiert, wobei dann der erste 

det mit seihem freien Ende dem Endbereich 101 der Sau- Rohrabschnitt des Biegeteiles endseitig durch die Wandung 

gleitung 10 ein, des Mantels 122 gefuhrt bzw. in den Mantel 122 eingelassen 

[0043] Mil dieser ersten Ausfuhrung der Strahlpumpe 7 ist. 

wird erreicht (bezweckt), das der im Triebwerk 5 - infolge 35 [0048] Wie bereits einfuhrend der Beschreibung des Aus- 
der Saugwirkung des Triebwerkgeblases 17 - umgesetzte fuhrungsbeispiels mil Bezugnahme auf die Fig, 5 angeben, 
Treibstrahl 8 (mit wenigstens einer Teilmenge der umge- wird zu dieser Abbildung (nach Fig, 5) folgendes erganzt. 
setzten Treibstrahl-Stromung) an der vorgenannten Offnung Die gezeigte leitungsverbindung 4 wird im Anwendungs- 
14 in das Treibstrahlrohr 15 eintritt und es querschnittsma- fall keinesfalls oberhalb der AuBenhautbereiche (aerodyna- 
Big durchsl.romt, Danach wird am Ausgang (am freien Ende) 40 mischer Fliichen) des Flugzeuges verlegt werden. Man kann 
des Treibstrahlrohres 15 die kinetische Energie des ausl.re- davon ausgehen, daB die Installation dieser Leitungsverbin- 
tenden Treibstrahles 8 [der aust.retenden Treib- dung 4 innerhalb der Flugzeugslruktur geschehen wird, urn 
strahl(teil)menge] dermaBen umgeselzL, daB in der Sauglei- 1 - wahrend des Flugbotriebes - aeraodynamische Nachleile 
tung 10 ein Unterdruck erzeugt wird, infolge dessen eine auszuschlieBen. Diese oberhalb dem Triebwerk 5 und ober- 
SaUgwirkung einsetzt. Weil dem ersten Rohrabschnitt des 45 halb dem Pylon 51 bis an einen (der beiden) Absaugbe- 
Biegeteiles (bzw. der Saugleitung 10) - wie vorbeschrieben reich(e) 3 der Tragflache 111 (wing) dargestellte Leitungs- 
- die [mit wenigstens einer absaugbaren Flache 3 der Trag- fijhrung wurde - nur zum besseren Verstandnis - derart ge- 
flache 111 (wing) verbundene] Leitungsverbindung 4 ange- wahlt. Davon betroffen ist auch die Gehauseoffnung 9, die - 
schlossen ist, wird (durch den Saugeffekt) eine Luftstro- nach dieser Darstellung - dem Triebwerkgehause 11 ausge- 
mung (der oberhalb der Tragflache 111 abgesaugten Saug- 50 nommen ist. Bei einer Verlegung der Leitungsverbindung 4 
luft 81 der Grenzschicht) durch die Leitungsverbindung 4 innerhalb der Flugzeugstruktur wird sie Wahrscheinlich im 
einsetzen. Der durch das Treibstrahlrohr 15 zwangsgefuhrte Triebwerkgehause 12, moglicherweise auf der (in den Fig. 3 
und in den offenen Querschnitt 6 des Endbereiches 101 (der und 4 dargestellten) Wandung 11, integriert sein. 
Saugleitung 10) geleitete Treibstrahl 8 zieht - aufgrund sei- [0049] Dem ware zu erganzen, daB - bei geschickter In- 
ner kinetischen Energie - die Saugluft 81 in den offenen 55 nenverlegung der (wenigstens einem Triebwerk 5 ange- 
Querschnitt 6 des Endbereiches 101 des Absaugrohres, die schlossenen) Leitungsverbindung 4 - alle stromungskriti- 
danach weiter durch offene Bereiche des Triebwerk-Inneren schen Stellen des Flugzeuges erreicht werden konne. Des- 
stromt und das Triebwerk 5 spater verlaBt. halb wird es als zweckmaBig erachtet, diese Leitungsverbin- 
[0044] In der Fig, 4 wird der Abschnitt, der eine zweite dung 4 mit einer (Rohr-)Leitungsverzweigung zu verbinden, 
Ausfuhrung der Strahlpumpe 7 betrifft, mit dem Detail C2 60 die (innerhalb, keinesfalls auBerhalb) der Flugzeugstruktur 
abgebildet. Die Unterschiede dieser Ausfuhrungsform im integriert wird. Beispielbezogen ware eine Positionierung 
Vergleich der vorbeschriebenen Strablpumpen-Ausfuhrung im Triebwerkgehauses 12 auf der namlichen Wandung 11 
bestehen darin, daB das Treibstrahlrohr 15, welches bei der denkbar, weil bei entsprechender Anzahl an triebwerksin- 
Ausfiihrung der Strahlpumpe 7 nach der Fig, 3 (dem Detail tern installierten Strahlpumpen 7 die ihnen angeschlossenen 
CI) beachtet wird, ganzlich wegfallt. 65 (weiteren) Leitungsverbindungen an dieser Leitungsver- 
[0045] Die Installation der Saugleitung 10 [mit dem wink- zweigung zweckmaBigerweise zusammengefuhrt werden, 
lig ausgefiihrten (Rohr-)Biegeteil] entspricht den vorbe- um iiber eine entsprechend dimensionierte einzelne Lei- 
schriebenen Ausfiihrungen, Mit der zweiten Ausfuhrung der tungsverbindung 4 die Grenzschicht (an der vorgesehenen 
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stromungskritischen Stelle) abzusaugen. Gleichermafien 
kann man die Zusammenfiihrung weiterer (nichl. gezeigter) 
Leitungsverbindungen 4, die den verschiedensten (der Au- 
Benhaut des Flugzeuges integrierten) Saugbereichen ange- 
schlossen sind, an einer weiteren derartigen (Rohr-)Lei- 5 
tungsverzweigung realisieren, von der aus eine ihr ange- 
schlossene einzelne Leitungsverbindung 4 die Verbindung 
zu einer in Triebwerknahe (des einzelnen Triebwerkes 5) be- 
findlicben (Rohr-)Leitungsverzweigung umsetzt. 
[0050] AbschlieBend laBt sich folgendes resumieren. 10 
Nach den vorgeschilderten Ausfiihrungen besteht die Mog- 
lichkeit, entsprechend den tatsachlichen Erfordemissen ein 
Bypass-Triebwerk grundsatzlich mit beiden Ausfiihrungen 
der Strahlpumpen 7 auszuriisten. Zum einen kann eine 
Strahlpumpe 7 (eine sogenannte "Inner Driving Jet") einge- 15 
setzt werden, bei welcher - nach der Fig, 3 - der Treibstrahl 
8 durch die Saugleitung 10 gefuhrt wird. Besonderes Au- 
genmerk muB in diesem Fall dem Einlauf des Treibstrahl- 
rohres 15 gewidmet werden, um die StoBverluste moglichst 
gering zu halten. Zum anderen kann eine entsprechend ge- 20 
formte Saugleitung 10 (bzw. Saugrohr) direkt in den Trieb- 
werk-Luftstrom eingebracht werden, die man - nach der 
Fig. 4 - als Strahlpumpe 7 (als sogenannte "Outer Driving 
Jet") einsetzt. Dabei wirkt der Luftmassenstrom im Bypass- 
Triebwerk als Treibstrahl 8, welcher die abzusaugende 25 
Grenzschicht-Luft aus der Saugleitung 10 mitreiBt. Bei die- 
ser sehr einfachen Konstruktion ware auf eine exakte aero- 
dynamische Gestaltung des Rohres zu achten, da im Bypass- 
odef im Corekanalsegment des namlichen Triebwerkes 5 
unter anderem starke Luftwirbel zu erwarten sind. 30 
[0051] Man kann aber davon ausgehen, daB mit einer 
triebwerksinternen Installation von Strahlpumpen 7 im offe- 
nen Querschnitt eines Bypass-Triebwerkes sich eine wirt- 
schaftliche Grenzschichtabsaugung timsetzen und eine effi- 
ziente StoBgrenzschichtkontrolle erzielen laBt. Die jederzeit 35 
im "Cruise- Fall" durchgesetzfen Luftmassen im Triebwerk 5 
(je nach Typ: im Bypass cirka 150 kg/s bzw. im Core cirka 
25 kg/s) enthalten kinetische Energien, die man mit der er- 
finderischen Losung nutzbringend verwenden kann. Dabei 
Werden nichl. ganzlich auszuschlieBende Slromungsverlusle 40 
im offenen Querschnil! des Bypass-Triebwerkes oder ein 
ungiinsiiger Wirkungsgrad der Strahlpumpen 7 durch die 
Verwendung vorhandener Energie zur Errcichung aerodyna- 
mische Vorteile durch Grenzschichtabsaugung kompcnsiert, 
Gemessen an den triebwerksintem HieBenden Massenst.ro- 45 
men wird ein vergleichbar geringer Prozentsatz zur Grenz- 
schichtabsaugung der Fliigelvorderkante und -oberseite 
(etwa 1 kg/s Luft pro Triebwerk) benotigt. Ferner ist die In- 
stallation der Rohrleitungen ftir ein solches Absaugesystem 
vergleichbar einfach, da nur kurze Entfernungen (bspw. von so 
den Absaugkammern der Tragflache 111 zum jeweiligen 
Triebwerk 7) zu uberbriicken sind, Ein weiterer groBer Vor- 
teil nach der vorgestellten Konflguration ist die ausschlieBli- 
che Verwendung von Bauelementen, die aufgrund fehlender 
beweglicher Teile praktisch wartungsfrei und nahezu aus- 55 
fallsicher sind, 



Bezugszeichen 

1 Flugzeugstruktur 
111 Tragflache (wing) 

2 AuBenhaut (der Flugzeugstruktur 1) 

3 absaugbare Flache (suction area) 

4 Leitungsverbindung 

5 luftatmendes Triebwerk; Bypasstriebwerk 
51 Pylon 

6 offener Querschnitt (des Triebwerkes 5) 

7 Strahlpumpe (Jet-Pumpe) 
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8 Treibstrahl (driving jet) 
81 Saugluft. (suction air) 

9 Gehauseoffnung (des Triebwerkgehauses 12) 

10 Saugleitung; Absaugrohr, rechtwinklig gebogenes Rohr- 
biegeteil 

101 Endbereich (der Saugleitung 10) 

11 Wandung (des Triebwerkgehauses 12) 

12 Triebwerkgehause 

121 Wellenbereich mit anschlieBendem Abgaskegelbereich 

122 Mantel (zwischen primarem und sekundarem Treib- 
werk-Luftstrom) 

13 Mittelachse (des Triebwerkes 5) 

14 Offnung (des Treibstrahlrohres 15) 

15 Treibstrahlrohr 

16 Triebwerk-LufteinlaB (Triebwerkseinlauf) 

17 Triebwerkgeblase (fan) 

18 Bypasskanal; Nebenstromkanal (secondary flow) 

19 Hauptstromkanal; HeiBgaskanal (primary flow) 

20 Verdichter-Baugruppe 

21 Diffuser-Raum 

22 Brennkammer 

23 Turbinen-Baugruppe 

24 Abstandhalter 

CI, C2 Detail (innerhalb dem offenen Querschnitt 6) 
D Ausschnitt (Detail-Darstellung des Triebwerkes 5) 

PatentansprUche 

1. Anordnung zur Grenzschichtabsaugung und StoB- 
grenzschichtkontrolle fur ein Flugzeug, mit einer Flug- 
zeugstruktur, deren AuBenhaut an den stromungskriti- 
schen Stellen absaugbare Flachen aufweist, denen man 
ftir die Laminarhaltung der Grenzschicht Luft der 
Grenzschichtstromung absaugt, mit wenigstens einerh 
luftatmenden Triebwerk, das mit gccignctcn Mitteln an 
der Flugzeugstruktur befestigt ist. und das uber eine 
Leitungsverbindung mit einer der absaugbaren Flachen 
verbunden ist, dadurch gekennzeichnet, daB im offe- 
nen Querschnitt (6) des Triebwerkes (5) wenigstens 
eine Strahl-Pumpe (7) angeordnet ist, die durch einen 
im Triebwerk (5) umgesetzten Treibstrahl (8) der Luft 
angelrieben wird. 

2. Anordnung nach Anspruch 1 , dadurch gekennzeich- 
net, daR die Strahlpumpe (7) mit einer im offenen 
Querschnitt (6) des Triebwerkes (5) angeordneten Sau- 
gleitung (10) realisiert ist, die mit der Leitungsverbin- 
dung (4) verbunden ist, 

3. Anordnung nach Anspruch 2, dadurch gekennzeich- 
net, daB die Saugleitung (7) ein frei gebogenes Biege- 
teil ist, das durch eine Wandung des Triebwerkgehau- 
ses (12) gefuhrt ist oder zumindestens mit einer dem 
'J nebwerkgehause (12) eingelassenen Gehauseoffnung 
(9) verbunden ist, dem einseitig und auBerhalb des 
Triebwerkgehauses (12) oder an der Gehauseoberfia- 
che des Triebwerkgehauses (12) einsetzend die Lei- 
tungsverbindung (4) angeschlossen ist, dessen Endbe- 
reich parallel einer Mittelachse (13) des Triebwerkes 
(5) liegt oder sich ihr zuwendet, dessen freies Ende in 
den offenen Querschnitt (6) des Triebwerkes (5) mun- 
det, 

4. Anordnung nach Anspruch 3, dadurch gekennzeich- 
net, daB die Saugleitung (10) ein winklig gebogenes 
Rohrbiegeteil ist. 

5. Anordnung nach Anspruch 2, dadurch gekennzeich- 
net, daB die Saugleitung (10) mit einer der Strbmungs- 
richtung des Treibstrahles (8) zugewandten Offnung 
(14) versehen ist, der ein im Querschnitt der Sauglei- 
tung (10) angeordnetes Treibstrahlrohr (15) ahge- 
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schlossen ist, das parallel der Stromungsrichtung des 
Stromungskanals liegt, dessen freies Ende in den offe- 
nen Querschnitt (6) des parallel der Mittelachse (13) 
des Triebwerkes (5) liegenden Endbereiches (101) der 
Saugleitung (10) gefuhrt ist. 5 

6. Anordnung nach Anspruch 5, dadurch gekennzeich- 
net, daB das Treibstrahlrohr (15) ein in gerader Rich- 
tung verlaufendes Rohr ist, 

7. Anordnung nach Anspruch 1, dadurch gekennzeich- 
netj daB mehrere Strahlpumpen (7), deren genauer Ein- to 
bauort sich nach dem Aufbau des Triebwerkes (5) und 
nach der giinstigsten Position fiir die anzuschlieBende 
Leitungsverbindung (4) richtet, im offenen Querschnitt 
(6) des Triebwerkes (5) angeordnet sind, deren Anzahl 
durch die insgesamt auBerhalb der AuBenhaut (2) abzu- 15 
saugende Luftmenge, die sich in Korrelation der aus 
mehreren effektiv absaugbaren Flachen (3) zusammen- 
gesetzten effektiven Gesamtabsaugflache beflndet, vor- 
bestimmt ist. 

8. Anordnung nach Anspruch 7, dadurch gekennzeich- 20 
net, daB die Leitungsverbindung (4) einer Leitungsver- 
zweigung angeschlossen ist, die sich inner- oder auBer- 
halb des Triebwerkgehauses (12) befindet, an der wei- 
tere Leitungsverbindungen abgezweigt sind, die im 
einzelnen den betreffenden Strahlpumpen (7) ange- 25 
schlossen sind. 

9. Anordnung nach Anspruch 7, dadurch gekennzeich- 
net, daB die Strahlpumpen (7) an einem vorbestimmten 
Einbauort, der den offenen Querschnitt (6) des Trieb- 
werkes (5) quer zur Mittelachse (13) des Triebwerkes 30 
(5) umfaBt, installiert sind, innerhalb dem an einer vor- 
bestimmten Position (CI, C2) entweder eine einzelne 
Strahlpumpe (7) angeordnet ist oder mehrere Strahl- 
pumpen (7), die zueinander beabstandet angeordnet 
sind, vertreten sind. 35 

10. Anordnung nach Anspruch 9, dadurch gekenn- 
zeicbnet, daB die zueinander beabstandeten Strahlpum- 
pen (7) paarweise angeordnel sind oder mil. drei oder 
mit vier zueinander beabstandet angeordneten Strahl" 
pumpen (7) vertreten sind. 40 

11. Anordnung nach Anspruch 7, dadurch gekenn- 
zeichnet, daB ein im Triebwerk-LufteinlaB (16) vor ei- 
nem Triebwerkgeblase (17) beflndlicher und/oder ein 
am Anfang und/oder am Ende eines den Nebenluft- 
strom des Triebwerkes (5) fiihrenden BypaRkanals (18) 45 
beflndlicher und/oder ein dem Triebwerkgeblase (17) 
folgender und den inneren Luftstrom fuhrender Haupt- 
stromkanal (19) an der Stelle vor oder nach einer Ver- 
dichterbaugruppe (20) und/oder vor oder nach einer 
Turbinenbaugruppe (23), die dem Hauptstromkanal 50 
(19) integriert sind, als realer Einbauort vorbestimmt 
ist. 
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(57) ABSTRACT 

A system for achieving a boundary layer control by sucking 
al least a portion of the boundary layer air flow through 
perforated or porous suction areas on the outer skin of the 
wings or other areas of the aircraft, includes one or more jet 
pumps (7) arranged in the bypass engine (5) of the aircraft, 
and a system of suction conduits (4) connecting the jet 
pumps (7) to suction channels (3A) communicating with the 
perforated or porous suction areas (3). Each jet pump (7) 
includes an ejector pipe (101) that is driven by an external 
surrounding driving jet (8) or by an internal driving jet (8) 
flowing through an internal jet pipe (15). The jet pumps (7) 
are arranged at selected locations in the air intake upstream 
of the fan, in the bypass channel (18) just downstream of the 
fan, in the bypass channel near the outlet end thereof, in the 
core hot gas channel (19) upstream of a compressor 
assembly, and/or in the core channel downstream of a 
turbine assembly. The jet pumps (7) provide an efficient, 
maintenance-l'ree, reliable, and easily installable suction 
generator system. 

21 Claims, 3 Drawing Sheets 
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SUCTION DEVICE FOR BOUNDARY LAYER 
CONTROL IN AN AIRCRAFT 

PRIORITY CLAIM 

This application is based on and claims the priority under 
35 U.S.C. §119 of German Patent Application 198 20 097.8, 
filed on May 6, 1998, the entire disclosure of which is 
incorporated herein by reference. 

FIELD OF THE INVENTION 

The invention relates to a system for generating a suction 
air flow for sucking off at least a portion of the boundary 
layer air flow at least at the flow critical areas on the outer 
skin of an aircraft, and thereby controlling the boundary 
layer and particularly a shock boundary layer so as to 
maintain a laminar boundary layer flow. 

BACKGROUND INFORMATION 

It is generally known that it is possible to reduce aero- 
dynamic friction resistance and overall drag on the skin of 
an aircraft, by sucking away al least a portion of the air 
forming the boundary layer along the aerodynamic surfaces 
of the outer skin of the aircraft, especially at flow critical 
areas. Various embodiments and configurations of systems 
for achieving such boundary layer control by suction are 
known in the art. For example, German Patent Laying-Out 
Publication DE-AS 1 280 057 discloses a system for sucking 
boundary layer air away from an aircraft wing, wherein a 
suction source located in the interior of the aircraft is 
connected to the suction passages in the wings by a duct 
system including suction lines such as pipes or hoses. 
Details regarding the structure and functioning of the suction 
source arranged in the interior of the aircraft are not dis- 
closed. 

German Patent Laying-Open Publication 197 20 069 and 
German Patent Laying-Open Publication 196 34 296 each 
disclose a system for reducing noise emissions and achiev- 
ing a boundary layer control in connection with a bypass jet 
engine. One or more hollow air chambers are provided in the 
nacelle or housing wall of the engine. The outside of the 
housing wall is provided with corrugations or fluted chan- 
nels for directing the boundary layer air flow along the 
housing, and respective openings passing through the hous- 
ing wall into the hollow chamber from the fluted channels. 
Further openings pass through the inner wall to connect the 
hollow chamber or chambers with the bypass channel of the 
engine. 

With such a known structure, at least a portion of the 
boundary layer air flowing along the outer surface of the 
engine housing is sucked through the hollow chambers and 
into the engine bypass channel, as a result of a suction effect 
created by the supersonic bypass flow being blown through 
the bypass channel by the fan of the engine. The suction air 
being sucked through the hollow chambers and into the 
bypass channel forms a subsonic flow that surrounds the 
higher velocity active bypass flow and is emitted out of the 
tail end of the engine together therewith. Thereby, the 
subsonic flow surrounding or enclosing the supersonic 
bypass flow is intended to reduce the noise emissions. By 
also providing a suction flow into the bypass channel 
upstream of the fan, the flow velocity along the tips of the 
fan blades is reduced, whereby the forward noise emissions 
from the fan are intended to be reduced. Both references 
generally mention that the arrangement of forward-aft 
extending fluted channels on the outer surface of the engine 
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housing with suction holes therein could also be provided on 
other surfaces of the aircraft, such as the fuselage and the 
wings, and that these other surfaces could be pneumatically 
connected to the suction effect provided by the engine fan in 

5 order to achieve a boundary layer control on these surfaces. 
German Patent Laying-Open Publication 196 17 952 and 
corresponding U.S. Pat. No, 5,884,873 (Breit) issued Mar. 
23, 1999, disclose a suction generator system including at 
least one ejector or jet pump for generating a suction flow 

10 that is used to suck at least a portion of the boundary layer 
air through suction holes provided in the aircraft skin. The 
ejector or jet pump is operated by any selected one or more 
of several airflow sources, including the pressure differential 
between the pressurized passenger cabin and the ambient 
exterior environment, and a flow of high pressure tap or 

15 bleed air from at least one engine. 

The prior art has not been able to provide an economical 
and easily adaptable system using one or more suction 
sources to achieve suction and control of the boundary layer 
air flow over relatively large surface areas of an aircraft, 

20 using the high mass flow of air being moved by an air 
breathing engine, such as the bypass flow of a high bypass 
ratio fanjet or turbofan engine, as the primary driving force 
for the suction generation. Particularly, the prior art solu- 
tions have not been shown to achieve an adequate suction 

2S flow to provide the required boundary layer control over 
large surface areas of the aircraft using only the bypass flow 
of an engine as the driving force for the suction generation. 
The prior art systems also generally require specialized 
construction of the aircraft engine or engines, and are not 

30 easily retro-fittable in existing aircraft. 

SUMMARY OF THE INVENTION 

In view of the above, it is the aim of the invention to 
provide a system for achieving boundary layer control by 

3S means of suction in an aircraft, which economically uses the 
pre-existing energy resources of an air breathing engine, and 
particularly a modern bypass fanjet or turbofan engine, 
while providing a sufficient suction air flow to achieve a 
complete boundary layer control including a shock boundary 

40 layer control for large suction areas of the aircraft skin. It is 
a further object of the invention to provide such a system 
that is nearly free of maintenance requirements and also 
reliable and robust against failure, while being adaptable to 
many different configurations of aircraft, and retro-fittable in 

45 existing aircraft engines. The invention also aims to avoid or 
overcome the additional disadvantages of the prior art, and 
to achieve further advantages, as apparent from the present 
specification. 

The above objects have been achieved in a boundary layer 

so suction system according to the invention, provided in an 
aircraft including an aircraft body and an air breathing 
engine connected to the aircraft body, wherein the aircraft 
body includes a fuselage and wings for example, and ah 
outer skin of the aircraft body includes suction areas at least 

55 at the flow critical areas thereof. The system provides 
suction at the suction areas to suck away at least a portion 
of the boundary layer air flow, in order to maintain a proper 
laminar flow at these critical areas. The system includes at 
least one jet pump or ejector pump arranged in the open flow 

60 cross-section of the engine and a suction conduit that 
connects the jet pump to at least one of the suction areas of 
the outer skin of the aircraft. The suction areas are provided 
with hollow suction passages therein, as well as holes or a 
porous surface through which the boundary layer air may be 

65 sucked away. A driving jet of air being propelled through the 
engine drives the jet pump in order to generate the required 
suction. 
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According to particular embodiments of the invention, the 
jet pump may include either a simple bent or curved suction 
pipe terminating in an open, flared outlet mouth or bell 
facing downstream in the driving jet air flow. Alternatively, 
the jet pump may include an internal channel or driving jet 
pipe that conveys the driving jet internally through the jet 
pump so that it generates the driving suction inside the flared 
outlet mouth or bell of the suction pipe. The jet pumps are 
arranged at one or more locations within the engine, namely 
in the engine intake upstream of the fan, in the bypass 
channel just downstream of the fan, in the core channel of 
the engine upstream and/or downstream of the compressor 
assembly, combustion chamber and turbine assembly, and/or 
in the bypass channel at a point at which the hot core gases 
combine with the bypass flow at the tailcone of the engine 
transitioning to the thrust nozzle. 

The inventive system achieves an economical boundary 
layer suction and control, and/or similarly a shock boundary 
layer control in an aircraft, by using the pre-existing energy 
resources of the air breathing engine, which are convention- 
ally not otherwise available. By arranging a number of the 
jet pumps at suitable locations within the engine according 
to the invention, it is easy to provide the proper volume flow 
and degree of suction vacuum required for achieving a 
boundary layer suction and control over suction areas having 
a relatively large total surface area, without requiring sub- 
stantial increases in fuel consumption of the engine or other 
additional energy inputs. Moreover, the inventive system 
avoids additional moving parts, and is therefore nearly 
maintenance free and reliable against failure. ■ 

BRIEF DESCRIPTION OF THE DRAWINGS 

In order that the invention may be clearly understood, it 
will now be described in connection with example 
embodiments, with reference to the accompanying 
drawings, wherein: 

FIG. 1 is a schematic perspective view of a bypass engine 
mounted on a wing of an aircraft, partially broken open to 
show a suction conduit leading from the engine to at least 
one suction area on the outer skin surface of the wing; 

FIG. 2 is a cut-away section inside the engine showing a 
first embodiment of a jet pump used as a suction generator 
connected to the suction conduit; 

FIG. 3 is a cut-away section generally corresponding to 
that of FIG. 2, but showing another, simpler embodiment of 
a jet pump used as a Auction generator in the engine; 

FIG. 4 is a schematic lengthwise section through the 
bypass engine indicating several possible locations at which 
the jet pumps may be arranged according to the invention; 

FIG. 5A is a schematic cross-section through the bypass 
engine along the section line VA — VAof FIG. 4, showing an 
exemplary arrangement of four jet pumps that are uniformly 
circumferentially spaced from each other in the air intake 
passage of the engine; 

FIG. 5B is a schematic cross-section along the section line 
VB — VB of FIG. 4, showing an alternative exemplary 
arrangement of only one jet pump at the top of the engine in 
the bypass channel; 

FIG. 5C is a schematic cross-section along the section line 
VC — VC of FIG. 4, showing a further exemplary arrange- 
ment of three jet pumps that are uniformly circumferentially 
spaced from each other in the bypass channel of the engine; 

FIG. 5D is a schematic cross-section along the section line 
VD — VD of FIG. 4, showing an exemplary arrangement of 
four jet pumps that are uniformly circumferentially spaced 
from each other in the core hot g as channel; 
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FIG. 5E is a schematic cross-section taken along the 
section line VE — VE of FIG. 4, showing an exemplary 
arrangement of one jet pump arranged near the top or 12 
o'clock position of the engine in the core hot gas channel; 
5 FIG. 5F is another schematic cross-section showing an 
exemplary arrangement of three jet pumps uniformly cir- 
cumferentially spaced from each other in the core hot gas 
channel; 

FIG. 6 is an enlarged partially cut-away sectioned view 
10 corresponding to FIG. 4; and 

FIG. 7 is a schematic sectional detail view of a detail 
portion VII of FIG. 6. 

DETAILED DESCRIPTION OF PREFERRED 
is EXAMPLE EMBODIMENTS AND OF THE 

BEST MODE OF THE INVENTION 

As shown in FIG. 1, an aircraft, generally indicated by 
reference number 1, includes a wing 111 with an outer skin 

2fl 2. At least certain flow critical areas of the outer skin 2 are 
embodied as suction areas 3, such as an area along the 
leading edge and an area prone to flow separation and shock 
formation extending spanwise along a top low pressure area 
of the wing at a spacing aft of the leading edge. Additional 

2J suction areas can be provided on other areas of the outer skin 
of the aircraft, for example at areas of thb fuselage and/or 
stabilizers at which a boundary layer control is needed. 

The suction areas 3 are formed with a porous skin 
material, or a skin having a great number pi perforations or 

30 holes therethrough, in communication with suction channels 
3A underneath the skin. Thereby, application of a suction 
vacuum to the suction channels 3A will suck air, and 
particularly a portion of the air forming a boundary layer 
over the outer skin 2 of the wing 1, through the porous or 

35 perforated skin of the suction areas 3 and into the suction 
channels 3A. The particular construction and configuration 
of the porous or perforated skin of the suction areas 3 and the 
air channels 3A in communication therewith are not limited 
by or essential to the present invention, but rather may be in 

40 accordance with any known arrangement's for achieving a 
boundary layer control by sucking away at least a portion of 
the boundary layer air flow. ; 

As further shown in FIG. 1, the aircraft 1 also includes an 
air breathing engine 5, and particularly a bypass fanjet or 

45 turbofan engine 5 in the presently described example 
embodiments. The engine 5 is mounted on a pylon 51 and 
thereby connected to the structure of the wing 111. Accord- 
ing to the invention, the bypass engine 5 is used as the power 
source for generating the suction vacuum necessary for 

50 achieving the boundary layer suction through the perforated 
or porous suction areas 3. To achieve this, at least one 
suction conduit 4 leads from the bypass engine 5 through the 
pylon 51 and is pneumatically connected to the suction 
channels 3 A of the suction areas 3. 

55 The arrangement of the suction conduit 4 is merely 
schematically shown in the broken open portion of FIG. 1, 
whereby it should be understood that the suction conduit 4 
is arranged within the confines of the aircraft outer skin 
structure in order to avoid aerodynamic drag. For example, 

60 the suction conduit 4 can be arranged to run along a space 
between an inner wall 12 and an ou ter wall 11 making up the 
housing or nacelle of the engine 5, as can be seen in 
connection with FIGS. 2, 3 and 4 as discussed below. The 
suction conduit 4 may be any pipe, hose, duct, passage, or 

65 channel that is suitable for communicating a suction vacuum 
from the engine 5 through the pylon 51 and to the suction 
channels 3A of the suction areas 3, 
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The suction conduit 4 extends to a hole or housing 
opening 9 that passes through the inner wall 12 of the engine 
housing, to be connected to a respective jet pump 7 that is 
arranged in the open flow cross-section 6 of the engine 5 for 
generating the required suction flow. The particular embodi- 
ments and arrangement of one or more jet pumps 7 will be 
described below. In general a suitable configuration, 
arrangement, number and location of the jet pumps 7 in the 
engine 5 is selected for generating the volume flow and 
degree of suction vacuum required for a given application, 
i.e. depending on the size, number and characteristics of the 
suction areas 3 provided on the aircraft. The particular 
locations of the jet pumps 7 are also selected to achieve the 
most convenient installation of the jet pumps 7 as well as the 
suction conduit 4. 

For the sake of clarity and simplicity, FIG. 1 shows only 
a single suction conduit 4, with a branch conduit 4A con- 
nected thereto by a T-junction 4B. The branch conduit leads 
to another hole 9, where it can be connected to another jet 
pump 7 provided in the engine 5. It should be understood 
that the present system may actually include a network of 
several interconnected conduits 4 that are joined together or 
branched from one another by means of suitable pipe or hose 
connectors, T-branches, Y-branches and the like, as neces- 
sary for distributing the required suction vacuum to all of the 
suction areas 3 throughout the aircraft. All of the jet pumps 
7 provided in an engine 5 can be connected together to a 
single plenum or trunk conduit 4, which in turn can then be 
branched off to serve the several suction areas 3, whereby a 
functional redundancy is achieved. Alternatively, a single jet 
pump 7 or any subset of jet pumps 7 can be connected to a 
vacuum conduit 4 that serves a single suction area 3, while 
other jet pumps 7 are connected via other suction conduits 
4 to other suction areas 3. Various configurations and layouts 
of a network of suction conduits 4 in accordance with the 
invention can readily be selected depending on the particular 
aircraft application. 

The construction of a jet pump 7 according to the inven- 
tion is shown by two example embodiments in FIGS. 2 and 
3. These figures show a jet pump 7 installed generally in the 
open flow cross-section 6 of the engine 5, whereby the 
particular location of the jet pump 7 can be in the air intake 
of the engine 5 upstream of the fan, in the bypass channel 
just downstream of the fan, in the'bypass channel down- 
stream of or at the location in which it is rejoined with the 
core hot gas channel, in the core hot gas channel upstream 
of the compressor assembly, and/or in the core hot gas 
channel downstream of the turbine assembly, as will be 
described in detail below regarding FIGS. 4 to 7. the general 
schematic view of FIG. 2, the jet pump 7 includes a suction 
pipe 10 terminating in a suction port that is connected to the 
suction conduit 4 and protrudes through the housing opening 
9 through the inner housing wall 12, whereby the suction 
pipe 10 is secured and sealed relative to the housing wall 12. 
The suction pipe 10 adjoins an ejector pipe 101 at substan- 
tially a 90° angle (or more generally an angle in the range 
from 60° to 120° for example), whereby the ejector pipe 101 
has a lengthwise extension substantially parallel to the axis 
13 of the engine 5, and thereby also substantially parallel to 
the axial air flow through the open flow cross-section 6 of 
the engine 5. The downstream end of the ejector pipe 101 
flares to an outlet mouth or bell 10A that has an enlarged 
diameter and that faces downstream relative to the air flow 
through the open flow cross-section 6 of the engine 5. The 
ejector pipe 101 may alternatively have a constant diameter 
or a tapering diameter. 

The upstream end of the ejector pipe 101 has an inlet 
opening 14 that faces upstream into the air flow through the 
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open flow cross-section 6 of the engine, and that commu- 
nicates into a driving jet pipe 15 that extends coaxially inside 
the ejector pipe 101. The driving jet pipe 15 terminates in a 
flared outlet mouth or bell 15A still within the ejector pipe 

5 101, i.e. short of the downstream end of the outlet mouth or 
bell 10A of the ejector pipe 101. The driving jet pipe 15 can 
be manufactured as one piece with the ejector pipe 101, or 
can be a separate pipe that is pressed in a form-fitting and 
friction-fitting manner, or welded for example, into the inlet 

10 opening 14 so as to be tightly secured and sealed relative to 
the ejector pipe 101. With the above described arrangement, 
a portion of the air flow being propelled through the open 
cross-section 6 of the engine 5, for example as driven by the 
engine fan, flows into the inlet opening 14 and through the 

!5 driving jet pipe 15, to be emitted as a driving jet 8 from the 
outlet mouth ISA of the driving jet pipe 15 into the space 
inside the outlet mouth 10A of the ejector pipe 101. The 
kinetic energy of the driving jet 8 emitted from the driving 
jet pipe 15 through the outlet mouth 10A creates a suction 

20 effect around the driving jet pipe 15 in the ejector pipe 101. 
This in turn creates a suction effect in the suction pipe 10, 
such that a suction air flow 81 is sucked from the suction 
conduit 4 through the suction pipe 10 and then out through 
the outlet mouth 10A of the ejector pipe 101 together with 

25 the driving jet flow emitted from the driving jet pipe 15. This 
suction air flow 81 is ultimately sucked from the boundary 
layer air flow along the suction areas 3, through the suction 
channels 3A, and then through the suction conduit 4 to the 
jet pump 7. The co-mingled air flow emitted from the outlet 

30 mouth 10A from the ejector pipe 101, as driven by the 
kinetic energy of the driving jet 8, then flows through the 
respective flow passages of the engine, to be finally 
exhausted in the output thrust of the engine. 

FIG. 3 shows a simplified alternative embodiment of a jet 

35 pump 7. Here, a separate driving jet pipe 15 is completely 
omitted, and the suction pipe 10 and the ejector pipe 101 can 
be formed as continuous integral portions of a single bent 
pipe member. Namely, the jet pump 7 in this embodiment 
comprises a bent pipe member, including a suction pipe 

40 portion 10 that is bent at substantially 90° relative to an 
ejector pipe portion 101 that terminates in an expanded 
outlet mouth or bell 10A, or terminates in a constant or 
reduced diameter outlet. In this embodiment, the engine air 
or gas flow surrounding the ejector pipe 101 forms the 

45 driving jet 8, whereby the kinetic energy of this driving jet 
8 flowing past the outlet mouth lOAof the ejector pipe 101 
creates a reduced pressure and thus a suction air flow 81 in 
the suction pipe 10. 

Thus, while the embodiment of FIG, 2 uses an "inner 

50 driving jet" 8, the simpler embodiment according to FIG. 3 
uses an "outer driving jet" 8. In the embodiment of FIG. 2, 
the design or configuration of the jet pump 7 must particu- 
larly make sure that the inlet opening 14 and the intake 
portion of the driving jet pipe 15 have a proper configuration 

55 so as to minimize shock losses and the like. For the second 
embodiment according to FIG. 3, it is particularly important 
to provide an exact proper aerodynamic form for the outside 
of the suction pipe 10 and ejector pipe 101 in order to 
minimize the generation of vortices, turbulence and the like 

60 in the air flow in the open flow cross-section 6 of the engine 
5, which may be the bypass channel or the core hot gas 
channel as will be described next. It should be noted that 
when the jet pumps 7 are to be installed in the core hot gas 
channel of the engine, then FIGS. 2 and 3 still pertain simply 

65 by replacing the inner housing wall 12 by the core jacket or 
casing 122 that forms the boundary between the bypass 
channel and the core hot gas channel. 
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The locations at which the jet pumps 7 can be arranged in 
the bypass engine 5 according to the invention are sche- 
matically illustrated in FIG. 4. For simplicity, FIG. 4 merely 
shows each jet pump 7 as an L-shaped member, without 
showing the details of its construction, which may be 
according to FIG. 2 or FIG. 3 at each location. The con- 
struction of the bypass engine 5 is shown merely 
schematically, including only the principle components 
thereof necessary for an understanding of the present suction 
generator system for achieving boundary layer suction and 
shock boundary layer control according to the invention. 

The bypass engine 5 generally includes a housing or 
nacelle including an outer wall 11 and an inner housing wall 
12, enclosing an engine shaft 121 including a connected 
exhaust tailcone extending along the central axis 13 of the 
engine 5. An engine fan 17 is mounted or connected at a 
forward end of the engine shaft 121 and is enclosed by a 
forward air intake 16 of the housing wall 12. A core jacket 
or casing 122 is connected to and spaced between the engine 
shaft 121 and the housing wall 12 by means of spacers 24 
that can be arranged in any manner known in the art. The 
shaft 121 can comprise any known shaft arrangement 
including necessary mountings, bearings, gearings etc. 

With the above general arrangement of a bypass engine 5, 
the housing wall 12 and the core casing or jacket 122 enclose 
a bypass channel or secondary flow channel 18 annularly 
therebetween, and the core casing or jacket 122 and the 
engine shaft 121 form a core hot gas channel or primary flow 
channel 19 annularly therebetween. The bypass channel 18 
and the core channel 19 together form the open flow 
cross-section 6 of the engine 5, and generally extend rotation 
symmetrically and coaxially along the central axis 13 of the 
engine 5. 

The fan 17 draws a cold intake air flow through the engine 
intake 16 and blows this air flow downstream through the 
engine, whereby the total air flow is divided by the core 
casing 122 into a primary flow that flows through the core 
channel 19 and a secondary flow that flows through the 
bypass channel 18, Without describing the detailed physical 
processes that take place in the two channels, in general, the 
primary flow and secondary flow are again reunited at the 
downstream or tail end of the engine where they are then 
emitted out of the tail thrust nozzle of the engine 5. The air 
flow or gas flow in any portion of the engine 5 can be used 
■or regarded as the driving jet air flow 8 that can be utilized 
for driving the jet pumps 7 according to the invention. 

According to the invention, at least one jet pump 7, but 
preferably a plurality of jet pumps 7, are arranged at 
prescribed installation locations within the engine, so that 
they will be exposed to a driving jet 8 of the air or gas 
flowing with high kinetic energy through the open flow 
cross-section 6 of the engine 5, Particularly according to the 
invention, installation locations generally on section planes 
designated by VA— VA, VB— VB, VC— VC, VD— VD, and 
VE — VE as shown in FIG. 4 will now be described. 

The section plane VA — VA as shown in FIG. 4 generally 
comprises the open flow cross-section 6 in the area of the 
engine air intake 16 forward or upstream of the fan 17. The 
section plane VB — VB generally comprises a flow cross- 
section downstream or aft of the fan 17, corresponding to the 
beginning of the bypass channel 18. Cross-section VC — VC 
generally corresponds to the downstream or outlet end of the 
bypass channel 18. Cross-section VD — VD generally cor- 
responds to the upstream or inlet end of the core channel 19 
downstream of the fan 17. The cross-section VE — VE 
generally corresponds to the downstream or outlet end of the 
core channel 19. 
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The cross-section planes VD — VD and VE— VE can 
especially further be understood in connection with the 
detail views of FIGS. 6 and 7, which show the arrangement 
of a compressor assembly 20, a diffuser chamber 21, a 

S combustion chamber 22, a turbine assembly 23, and spacer 
members 24 sequentially one after another in the flow 
direction between the engine shaft 121 and the core casing 
122. In this context, the cross-section plane VD — VD cor- 
responds to the arrangement of one or more jet pumps 7 
upstream or forward of the compressor assembly 20, while 
the section plane VE — VE corresponds to the arrangement 
of one or more jet pumps 7 downstream of the turbine 
assembly 23 and the spacer members 24. 

At each of the locations represented by the illustrated 
section planes within the engine 5, a driving jet 8 of air (or 

35 combustion gases for locations downstream of the combus- 
tion chamber 22) flows through the respective air intake 
passage 16, bypass channel 18, or core channel 19, whereby 
this driving jet 8 has a high kinetic energy and can readily 
be utilized for driving one or more jet pumps 7 as discussed 

20 above. Basically, the jet pumps 7 can be arranged at any 
location in the engine in which a sufficient driving jet flow 
8 would flow along the ejector pipe 101 of the respective jet 
pump 7. The locations illustrated and described herein are 
the preferred exemplary locations. It should further be 

25 understood that the specific installation locations are to be 
selected in each particular application, depending on ease of 
installation of the respective jet pump 7 and of the respective 
suction conduit 4 connected to the jet pump 7. The total 
number of jet pumps 7 and their size, configuration and 

30 arrangement are selected based on the suction flow volume 
and degree of suction vacuum required for a given applica- 
tion in view of the amount of boundary layer air that is to be 
sucked away, as well as the total surface area of the suction 
areas 3 provided on the outer skin 2 of the aircraft 1, 

35 The cross-sectional views of FIGS. 5 A, SB, 5C, 5D, 5E 
and 5F show exemplary arrangements of one or more jet 
pumps 7 at each sectional plane described above. While 
these figures show possible exemplary arrangements, it 
should be understood that basically any number of jet pumps 

40 can be arranged at any circumferential location at any 
cross-sectional plane of the engine. FIGS. 5A, 5B and 5C 
each show the arrangement of one or more jet pumps 7 
protruding radially inwardly from the inner housing wall 12 
of the engine 5. While these sectional views particularly 

4 5 relate to the section planes VA — VA, VB — VB, and 
VC — VC in FIG. 4, respectively, it should be understood 
that the arrangement of one or more jet pumps 7 shown in 
each one of these figures could be used at any other one of 
the section planes as well. For example, the arrangement of 

50 jet pumps 7 shown in FIG. 5A could be used at section 
planes VB — VB or VC — VC as well as at section plane 
VA — VA. Asimilar interchangeability of the arrangement of 
jet pumps as shown in FIGS. 5D, 5E and 5F also pertains, 
whereby these figures relate to cross-sections through the 

55 core hot gas channel 19 along the section planes VD — VD 
and VE — VE. 

According to FIG. 5A, four jet pumps 7 are arranged 
uniformly circumferentially spaced from one another, i.e, at 
substantially 90° relative to each other, along the inner 

60 surface of the inner housing wall 12 of the engine. Accord- 
ing to FIG. 5B, only a single jet pump 7 is arranged at the 
vertically upper or top portion of the inner housing wall 12. 
FIG. 5C shows a variation with three jet pumps 7 arranged 
uniformly circumferentially distributed about the inner sur- 

65 face of the inner housing wall 12. 

The number and arrangement of jet pumps according to 
FIGS. 5D, SE and 5F in the core hot gas channel 19 
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protruding from the inner surface of the core casing 122 
generally corresponds to the arrangements of jet pumps 7 in 
the bypass channel 18 according to FIGS. 5 A, 5B and 5C 
respectively. Thus, FIG. 5D shows the arrangement of four 
mutually and uniformly circumferentially spaced jet pumps 
7 protruding from the inner surface of the core casing 122 
into the core channel 19, while FIG. 5E shows a single jet 
pump 7 arranged at the top of the core channel 19, and FIG. 
5F shows three uniformly circumferentially spaced jet 
pumps 7 in the core channel 19. 

The arrangement and installation of one or more jet 
pumps 7 in different portions of the open Bow cross-section 
6 of a bypass engine 5 achieves an economical generation of 
a suction air flow to achieve an efficient boundary layer 
suction and shock boundary layer control. The jet pumps 7 
according to the invention make use of the substantial 
kinetic energy of the large air flow mass that is constantly 
driven through each engine 5 of the aircraft, especially 
during cruise flight. For example, a typical present-day 
bypass engine 5 will have a gas mass flow of about 150 
kg/sec through the bypass channel and about 25 kg/sec 
through the core channel. On the other hand, a relatively low 
mass flow of air is required to provide the suction flow for 
sucking away boundary layer air from the suction areas 3 
provided along the leading edge and top surface of the wings 
and/or the empennage of an aircraft. Namely, a suction air 
flow of about 1 kg/sec per engine is required in a typical case 
for achieving an adequate total boundary layer suction and 
control. 

Thus, the suction air flow represents only a small per- 
centage portion of the total air mass flow through the engine 
5. Even considering a slight unavoidable flow loss and 
inefficiency resulting from the arrangement of jet pumps 7 
within the open flow cross-section of the engine 5, the total 
losses or additional load and fuel requirements of the 
engines is very small as a percentage of the normal operating 
air flow, load, and fuel consumption of the engines. 
Moreover, any such slight disadvantage is far outweighed by 
the aerodynamic benefits achieved by providing an overall 
boundary layer control according to the present invention. 

The invention thus makes it possible to economically and 
relatively efficiently use the available and pre-existing 
energy of the engines of the aircraft to achieve the required 
boundary layer control. The installation of the jet pumps 7 45 
as well as the system of suction conduits 4 is relatively 
simple, and can even be retro-fitted in existing engine and 
aircraft configurations. This is especially true because only 
relatively short distances must be bridged by the suction 



What is claimed is: 

1. In an aircraft including an aircraft body having an outer 
skin with at least one suction area thereon, and an air- 
breathing engine that is connected to said aircraft body and 
that has an air flow passage therein, wherein said suction 
area is adapted to have air sucked therethrough; 

an improved boundary layer suction system comprising at 
least one jet pump arranged in said air flow passage of 
said engine and adapted to generate a suction air flow 
responsive to a driving jet flow that is propelled 
through said air flow passage of said engine, and at 
least one suction conduit connecting said at least one jet 
pump with said at least one suction area. 

2. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said aircraft body includes a 
fuselage, an empennage and wings extending from said 
fuselage, said at least one engine is connected to at least one 
of said wings and said empennage, said at least one suction 
area includes a first flow critical area along a leading edge 
of at least one of said wings and said empennage and a 
second flow critical area along a top low pressure area of at 
least one of said wings and said empennage, and said first 
and second flow critical areas are adapted to have at least a 
portion of boundary layer air forming a boundary layer 

25 therealong sucked away through said outer skin at said first 
and second flow critical areas so as to maintain said bound- 
ary layer in a laminar flow condition and achieve a shock 
boundary layer control. 

3. The boundary layer suction system in the aircraft 
30 .according to claim 1, wherein a respective jet pump among 

said at least one jet pump comprises a suction pipe that is 
connected to said suction conduit and that extends into said 
air flow passage of said engine. 

4. The boundary layer suction system in the aircraft 
35 according to claim 3, wherein said respective jet pump 

further comprises an ejector pipe connected to said suction 
pipe in said air flow passage, and wherein said ejector pipe 
has an outlet opening facing in a downstream direction in 
said air flow passage relative to a flow direction of said 
40 driving jet flow. 

5. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said air flow passage includes 
at least one of a bypass channel and a hot gas channel, and 
wherein a lengthwise axis of said ejector pipe is substan- 
tially parallel to a central axis of said engine and is parallel 
to at least one of said bypass channel and said hot gas 
channel. 

6. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said engine is a bypass engine 

conduits 4, e.g. between the suction channels 3A provided in 50 including an engine housing wall and a core casing arranged 



the wings 11 and the jet pumps 7 "arranged in the respective 
closest engine 5. Moreover, since the entire system accord- 
ing to the invention avoids the use of moving parts, the 
inventive system is substantially maintenance free and 
nearly completely secure against failure. 

Although the invention has been described with reference 
to specific example embodiments, it will be appreciated that 
it is intended to cover all modifications and equivalents 
within the scope of the appended claims. It should also be 
understood that the present disclosure includes all possible 
combinations of any individual features recited in any of the 
appended claims. Throughout this specification, the term 
"substantially" refers to an allowance for normal unavoid- 
able or acceptable tolerances and variations in this art, while 
still achieving the intended effect. The terms "upstream" and 
"downstream" are used relative to the axial direction of gas 
flow through the engine. 



within said engine housing wall to divide a second portion 
of said air flow passage of said engine into a bypass channel 
annularly between said core casing and said engine housing 
wall and a core channel radially inside said core casing, 
55 wherein a first portion of said air flow passage upstream of 
said second portion comprises an air intake passage, and 
wherein said suction pipe extends through said engine 
housing wall and said ejector pipe is arranged in said bypass 
channel or in said intake passage. 
60 7. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said engine is a bypass engine 
including an engine housing wall and a core casing arranged 
within said engine housing wall to divide a second portion 
of said air flow passage of said engine into a bypass channel 
65 annularly between said core casing and said engine housing 
wall and a core channel radially inside said core casing, 
wherein a first portion of said air flow passage upstream of 
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said second portion comprises an air intake passage, and 
wherein said suction pipe extends through said core casing 
and said ejector pipe is arranged in said core channel. 

8. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said ejector pipe and said 5 
suction pipe are integrally formed with each other as por- 
tions of a single bent pipe member, 

9. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 8, wherein said respective jet pump 
essentially consists of said suction pipe and said ejector pipe io 
integrally formed with one another as said portions of said 
single bent pipe member. 

10. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said suction pipe is connected 

to said ejector pipe at an angle of substantially 90°. 15 

11. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said outlet opening comprises 
an outwardly flaring outlet bell. 

12. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 4, wherein said respective jet pump 20 
further comprises a driving jet pipe that extends within said 
ejector pipe and that has a jet pipe outlet which opens into 

an interior space within said ejector pipe and a jet pipe inlet 
which opens facing in an upstream direction opposite said 
downstream direction. 25 

13. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 12, wherein said driving jet pipe com- 
prises a straight pipe member that extends coaxially within 
said ejector pipe parallel to said flow direction of said 
driving jet flow, wherein said jet pipe inlet is formed by an 30 
upstream opening at an upstream end of said ejector pipe 
opposite said outlet opening, and wherein said driving jet 
pipe is secured and sealed to said ejector pipe around said 
upstream opening. 

14. The boundary layer suction system in the aircraft 35 
according to claim 12, wherein said jet pipe outlet is formed 
by an outwardly flaring outlet bell at a free end of said 
driving jet pipe. 

15. boundary layer suction system in the aircraft accord- 
ing to claim 1, wherein said at least one jet pump comprises 40 
a plurality of jet pumps arranged on a single cross-sectional 
plane in said engine. 

16. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said at least one jet pump 
comprises a plurality of jet pumps arranged on respective 45 
different cross-sectional planes in said engine. 

17. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said at least one jet pump 
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comprises a plurality of jet pumps respectively arranged at 
different locations in said engine, and wherein said at least 
one suction conduit comprises a plurality of branch suction 
conduits respectively connected to said jet pumps, and 
further comprising at least one conduit junction joining 
together said branch suction conduits, 

18. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said engine is a bypass engine 
including a fan, a compressor assembly and a turbine 
assembly respectively connected to a shaft arrangement, 
wherein said air flow passage includes an air intake passage 
upstream of said fan, a bypass channel downstream of said 
fan, and a core channel downstream of said fan with said 
compressor assembly and said turbine assembly arranged 
therein, and wherein said at least one jet pump is arranged 
in said intake passage upstream of said fan. 

19. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said engine is a bypass engine 
including a fan, a compressor assembly and a turbine 
assembly respectively connected to a shaft arrangement, 
wherein said air flow passage includes an air intake passage 
upstream of said fan, a bypass channel downstream of said 
fan, and a core channel downstream of said fan with said 
compressor assembly and said turbine assembly arranged 
therein, and wherein said at least one jet pump is arranged 
in said bypass channel. 

20. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said engine is a bypass engine 
including a fan, a compressor assembly and a turbine 
assembly respectively connected to a shaft arrangement, 
wherein said air flow passage includes an air intake passage 
upstream of said fan, a bypass channel downstream of said 
fan, and a core channel downstream of said fan with said 
compressor assembly and said turbine assembly arranged 
therein, and wherein said at least one jet pump is arranged 
in said core channel upstream of said compressor assembly. 

21. The boundary layer suction system in the aircraft 
according to claim 1, wherein said engine is a bypass engine 
including a fan, a compressor assembly and a turbine 
assembly respectively connected to a shaft arrangement, 
wherein said air flow passage includes an air intake passage 
upstream of said fan, a bypass channel downstream of said 
fan, and a core channel downstream of said fan with said 
compressor assembly and said turbine assembly arranged 
therein, and wherein said at least one jet pump is arranged 
in said core channel downstream of said turbine assembly. 

***** 



